













NUMERICAL ANALYSIS OF FLOW UNDER TRANSONIC CONDITIONS 








The objective of this study is to obtain the knowledge for applying the ultra-highly loaded turbine cascade (UHLTC) with 
the turning angle of 160 degrees to a practical gas turbine. In this study, two-dimensional and three-dimensional flow in 
UHLTC were analyzed numerically for three exit Mach number conditions in order to clarify the internal flows behavior and 
the loss generation mechanism in UHLTC under the transonic conditions. The computed results revealed that the boundary 
layer fluid on the endwall was migrated and accumulated on the blade suction surface by the passage vortex. This accumulation 
of boundary layer intensified the interactions with the shock waves discharged from the pressure side of the trailing edge and 
from the blade suction surface resulting in the serious loss generation. The losses caused by these interactions increased with 
the increase of the exit Mach number. 































































































全圧損失係数 ：Cpt = ( Ptin － Pt ) / Ptin (1) 
 
静圧係数 ：Cps = Ps / Ptin (2) 
 









図 1 翼列形状 
 















(1) Mis=1.2 における翼列内の流れ 
本研究で設定した三つの等エントロピー出口マッハ
数 Mis=1.0，1.2，1.4 の中の中間値である Mis=1.2 におけ
る内部流れの挙動を示す． 
 図 2 に総損失係数 Cptt，形状損失係数 Cptp，二次損失係
数 Cpts の軸方向分布を示す．ここで総損失係数 Cptt と形
状損失係数 Cptpはそれぞれ三次元解析と二次元解析にお
ける断面質量平均全圧損失係数であり，二次損失係数
Cptsは Misが同一の Cpttと Cptpの差として定義した．また
図 3 に Z/Cax=0.6，0.8 の断面における全圧損失係数 Cpt分
布に二次流れ速度ベクトルを重ねた図を，図 4，5，6 に
二次元解析結果および三次元解析結果での Y/H=0.44，
0.20，0.01 における全圧損失係数 Cpt分布，静圧係数 Cps
分布，マッハ数 M 分布をそれぞれ示す．ここで Y/H とは
EW を 0.0，MS を 0.5 としたスパン方向無次元距離であ
る．また図 4 中の破線は Z/Cax=0.8 の位置を示す． 







2)．この Cptpの急増は Z/Cax=0.8 以降の翼負圧面上におい
て僅かではあるが高損失領域が増大していること，さら
に翼後縁近傍負圧面上における高損失領域の増大による
Inlet metal angle : α [deg.] 80.0
Outlet metal angle : β [deg.] 80.0
Axial chord length : Cax [mm] 6.57
Blade pitch : S [mm] 12.25
Blade height : H [mm] 9.60
Inlet flow angle : γα [deg.] 80.0
Inlet total pressure : Pt1 [Pa] 101325
Inlet total temperature : Tt1 [K] 288
Isentropic exit mach munber : Mis 1.0 1.2 1.4
























0.20，0.01 における翼面マッハ数 M 分布を示す．さらに
図 9 に二次元，三次元解析における単位断面積あたりに








て，三次元解析では明確な SWPSは生じていない (図 5)．
この現象は二次元解析では翼後縁近傍圧力面においてマ
ッハ数が 1 を超えているのに対し，三次元解析では






三次元解析結果のみに着目すると，図 4(b), (c), (d)から
Y/H=0.44，0.01 において翼後縁近傍負圧面上の高損失領





















































































































SS PS SWPS 
SWSS SWSS 












次損失係数 Cpts についても Z/Cax=1.0 以降において増加





















































図 11，12 に Mis=1.0，1.4 における総損失係数 Cptt，形
状損失係数 Cptp，二次損失係数 Cptsの軸方向分布を示す．
また図 13，14，15 に Mis=1.0 に対する，図 16，17，18 に
Mis=1.4 に対する，二次元解析結果および三次元解析結果
での Y/H=0.44，0.20，0.01 における全圧損失係数 Cpt 分
布，静圧係数 Cps分布，マッハ数 M 分布をそれぞれ示す．
なお，図 13，16 中の破線は Z/Cax=0.8 の位置を示す．  
図 2，11，12 から，翼間内の Z/Cax=0.0 から 0.8 におい
ては Mis の違いによる損失の差異は殆ど見られない．一
方，翼後縁近傍 Z/Cax=0.8 から 1.0 にかけての総損失係数
Cptt の増加率は Mis=1.0 で最も小さく，Mis=1.4 で最も大
きくなっている．この現象は同位置における形状損失係
数 Cptp の急増に関係していると考えられる．この Mis の
違いによる Cptp の増加率の変化について考察する．






られる(図 5(a)，6(a)，14(a)，15(a))．一方，Mis=1.4 では Mis=1.2
と比較して Z/Cax=0.8 以降の翼負圧面上における高損失
領域が拡大している(図 4(a)，16(a))．これは出口マッハ数

















































































































































































図 15 M 分布(Mis=1.0) 
 
 
図 19 に二次元解析での Z/Cax=1.3 におけるピッチ方向
質量平均流出角 θ,p分布を示す．また，図 20 と図 21 には
二次元解析での密度比と軸流速度比 AVR をそれぞれ示
す．ここで，密度比は翼列下流 Z/Cax=1.3 におけるピッチ
方向質量平均密度 ρ,p outと翼列上流 Z/Cax=-0.3におけるピ
ッチ方向質量平均密度 ρ,p inの比(ρ,p out/ρ,p in)であり，AVR
は Z/Cax=1.3 におけるピッチ方向質量平均軸方向速度成
分 Vz,p outと Z/Cax=-0.3 におけるピッチ方向質量平均軸方
向速度成分 Vz,p inの比(Vz,p out/Vz,p in )である． 












































る(図 6(a)，15(a)，18(a))．さらに図 20，21 から Misの増





22，23 に Mis=1.0，1.4 の Z/Cax=0.6，0.8 における全圧損


























































す．また図 24 に Mis=1.0 での Y/H=0.44，0.20，0.01 にお




上における損失が Mis=1.2 と比較して Mis=1.0 で小さく，
Mis=1.4で大きくなっている(図 4(b), (c), (d)，13(b), (c), (d)，




すると考えられる．Mis=1.2 と比較すると Mis=1.0 の方が
SWSSが弱いことから(図 5(b), (c), (d)，14(b), (c), (d))，SWSS
と翼負圧面境界層との干渉が低減したためと考えられる．




面マッハ数 M が 1 を超えていることが分かる(図 24)．こ
のことから Mis=1.0 においても翼負圧面上に微弱ではあ
るが SWSSが生じていることが分かる．一方，Mis=1.2 と
比較すると Mis=1.4 では SWPS が生じており，また SWSS






























した Mis=1.4 で損失が高く，逆にウェークおよび SWSSが
最も弱いMis=1.0で損失が低くなるためである(図 4，13，







ない(図 16(d))．これは Vp によって EW 上の境界層が翼
負圧面上に移送されたためと考えられる．図 25 から翼列
下流における損失は，各 Mis 共に翼負圧面上において高
損失領域が蓄積する MS および EW で高くなっている．
























































































































図 25 Cpt,p分布(Z/Cax=1.3) 
 
図 26 に Mis=1.4 の Z/Cax=0.9，1.0，1.1，1.3 におけるピ
ッチ方向質量平均全圧損失係数 Cpt,pのスパン方向分布を， 
図 27に同軸方向位置の断面における全圧損失係数 Cpt分
布を示す．また図 28 には Mis=1.4 の翼列下流 Z/Cax=1.3 に
おける Y/H=0.44，0.20，0.01 での静圧係数 Cps のピッチ
方向分布を，図 29 に Mis=1.4 での Y/H=0.44，0.20，0.01
における翼面マッハ数 M 分布を示す．ここで図 27 中の
破線は Y/H=0.20 の位置を示す．また，図 28 の X/S は，
図 1 に示すように翼後縁を 0.0，翼負圧面側に隣接する
翼の後縁を 1.0 とするピッチ方向無次元距離である． 
 図 26より Z/Cax=1.0から 1.3の各位置において Y/H=0.20
付近における損失が高くなっている．Z/Cax=0.9 において
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